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摘要:针对高超声速飞行器纵向模型存在外界干扰和模型参数不确定性情形下的有限时间跟踪问题进行了研究
分析.针对外界干扰上界已知,基于快速积分滑模理论,设计了有限时间快速积分滑模控制器. 当外界干扰上界未
知时,结合具有低通滤波器性能的自适应算法,通过引入辅助系统设计了实际有限时间自适应快速积分滑模控制
器,能够处理输入饱和问题.对所设计的两个控制器利用李雅普诺夫理论给出了严格理论证明,得到整个闭环系统
分别为有限时间稳定的、实际有限时间稳定的,并能够保证系统其它状态变量在较短的时间内趋于稳态值.对不同
类型参考信号进行了数字仿真,进一步验证了所设计两个控制器的有效性和鲁棒性.
关键词: 高超声速飞行器;有限时间跟踪控制;积分滑模控制;自适应控制;输入饱和
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Finite-time tracking control of the hypersonic vehicle
with input saturation

SUN Jing-guang, SONG Shen-min†, CHEN Hai-tao, LI Xue-hui
(Center for Control Theory and Guidance Technology, Harbin Institute of Technology ,

Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: Researches and analyses are conducted for the finite-time tracking problems of hypersonic vehicle longitu-
dinal model with external disturbances and uncertainty of the model parameters. When external disturbance upper bound
is known, the finite time fast integral sliding mode controller is designed based on the fast integral sliding mode theory.
When external disturbance upper bound is unknown, the auxiliary system is introduced to design the anti-saturation practi-
cal finite time adaptive fast integral sliding mode controller which is combined with a kind of adaptive algorithm with low
pass filter performance and can handle input saturation. Strict proofs are given using the Lyapunov theory for the above
two controllers, which shows that the whole state of the closed-loop system is respectively finite-time stable and practical
finite-time stable. Also the proofs shows that other state variables of the system can tend to steady values in a short transient
process. For different types of reference signal, numerical simulations are presented which further demonstrate that the two
designed controllers have strong effectiveness and robustness.

Key words: hypersonic vehicle; finite-time tracking control; integral sliding mode control; adaptive control; input
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1 引引引言言言(Introduction)
高超声速飞行器的研究有很强的前瞻性、战略性

与带动性,其发展将会对未来军事发展战略、民用商
业、临近空间技术、乃至整个科技工程领域产生重大

影响[1–3]. 高超声速飞行器具有飞行环境复杂、参数不
确定性程度高以及模型非线性强等特性,使得对其控
制系统的设计成为一项极具挑战性的研究课题[4].
国内外学者基于线性及非线性控制方法对高超声

速飞行器跟踪控制问题进行了大量研究,其中包括基

于小扰动线性化模型传统控制方法[5–7]. 文献[5]针

对带有不确定性的高超声速飞行器多输入多输出系

统模型使用线性控制方法设计了控制器. 文献[6]分别
利用基于时变模型的极点配置和自适应线性二次型

控制研究了速度以及高度的跟踪控制问题.文献[7]利
用线性输出反馈控制研究了吸气式高超声速飞行器

控制系统的鲁棒问题.由上述线性控制方法可知: 主
要针对高超声速飞行器在某一个平衡点附近的小范

围内设计控制器,这严重限制了飞行范围,由于高超
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声速飞行器大跨度机动飞行将会导致工作条件改变,
使得控制系统性能将变差甚至失效.

近年来,非线性控制理论在高超声速飞行器控制
系统设计中得到广泛应用[8–11]. 文献[8]针对高超声速
飞行器,设计了非线性自适应动态面控制器,获得了
良好的跟踪性能.文献[9]针对高超声速飞行器巡航纵
向刚体模型,将传统滑模控制理论与反馈线性化方法
相结合,保证了系统对不确定参数的鲁棒性,保证系
统为渐近稳定的,但当滑动模态为非理想时,自适参
数不具备有界性. 文献[10]针对存在非匹配干扰高超
声速飞行器,基于反步控制思想,设计了指数滑模控
制器. 文献[11]利用积分滑模控制理论对X-33飞行器
进行姿态控制器设计,虽然可以消除滑模面的到达过
程,由于积分项的引入使得系统响应速度降低. 与渐
近稳定或指数稳定相比,系统状态在有限时间内收敛
到平衡点的有限时间稳定能够获得更好控制性能[12].
为了解决有限时间稳定问题很多学者提出了终端滑

模控制理论[13–23]. 文献[15]基于干扰补偿的思想,基
于终端滑模理论对高超声速飞行器进行姿态控制器

设计.文献[18]采用拟连续高阶滑模方法对高超声速
飞行器进行了跟踪控制器设计,并对系统稳定性和抖
振的减弱进行分析.文献[19]利用自适应高阶滑模对
高超声速飞行器进行控制器设计,通过自适应律在线
估计,不需要系统扰动上界信息,对于滑模面不是严
格收敛到零时,自适参数值一直递增,这可能会给系
统带来不好性能影响.针对终端滑模存在的奇异问题.
文献[20]针对高超声速飞行器,设计了鲁棒自适应控
制器,使得系统,能够预期的控制性能.文献[21]利用
非奇异终端滑模对二阶非线性系统进行研究分析.文
献[22]针对非线性系统设计了快速非奇异终端滑模控
制器,并获得良好的控制性能,但需要已知外界扰动
上界信息.文献[23]基于非奇异终端滑模理论对吸气
式弹性高超声速飞行器进行控制器设计,并通过李雅
普诺夫理论给出了证明,表明具有良好的瞬态响应.

虽然上述文献对高超声速飞行器巡航段跟踪控制

问题进行了广泛研究,但存在很多不足之处. 如:文
献[9, 11]系统状态不是有限时间收敛的. 文献[19]在
自适应算法设计中,导致自适应参数不具备有界性.
另外,目前大部分文献都是针对执行器无输入饱和的
理想条件下进行控制器设计的,而在实际高超声速飞
行器控制系统中,执行机构所能提供的控制力是有限
的,因此,必要考虑执行器输入饱和约束. 文献[24]基
于观测器设计了抗饱和的自适应动态面控制器,能够
保证跟踪误差收敛到一个任意小的邻域内.文献[25]
利用模糊控制理论,针对高超声速飞行器,设计了自
适应模糊控制器,能够同时处理外界干扰和输入饱和
问题.文献[26]针对带有外界干扰和输入受限的高超
声速飞行器,设计了鲁棒自适应神经网络控制器. 但

由于智能算法中调节参数较大,增大控制器设计的复
杂度.为了更近一步解决高超声速飞行器有限时间跟
踪控制问题,本文基于积分滑模理论与自适应方法相
结合设计了两个有限时间滑模控制器,使得系统状态
在有限时间内收敛到平衡点,其主要创新之处如下:
1)与文献[9, 11]相比,系统轨线在有限时间内收敛到
滑模面,系统状态在有限时间内收敛到平衡点; 2)与
文献[12, 19]相比,当滑动模态为非理想时,给出具有
低通滤波器性能的自适应算法,能够保证自适应参数
的有界性; 3)与文献[25–26]相比,本文利用新型的辅
助系统处理输入饱和问题,减小了控制器的计算复杂
度.

本文首先给出了高超声速飞行器纵向输入输出线

性化模型,然后基于积分滑模理论与自适应控制技术,
分别设计了有限时间快速积分滑模控制器和实际有

限时间自适应快速积分滑模控制器,并利用李雅普诺
夫理论给出了严格证明,最后在给定常及时变跟踪信
号下进行数字仿真,进一步验证所设计的两个控制器
的有效性.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
2.1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行模模模型型型(Hypersonic vehicle mode)
选取文献[9]中美国国家航空航天局兰利研究中

心提出的刚性高超声速飞行器模型如下所示:

V̇ =
T cosα−D

m
− µ

r2
sin(θ − α),

ḣ = V sin(θ − α),

α̇ = −L+ T sinα

mV
+ q + (

g

V
− V

r
) cos(θ − α),

θ̇ = q, q̇ =
M

Iyy
,

(1)
其中: V为飞行的速度, h为高度, α为攻角, θ为俯仰
角, q为俯仰角速率, µ为地球引力常数, r = h−RE,
RE为地球半径, γ= θ − α为航迹角,相关力及力矩
系数见文献[9]. 发动机的二阶动力学模型如下:

φ̈ = −2ζωnφ̇− ω2
nφ+ ω2

nφc, (2)

其中: φ为发动机节流阀, φc称为发动机节流阀设定

的指令, ωn为发动机动力学的无阻尼自然频率, ζ为阻
尼比.

控制输入u选为[φc δe]
T, φc为节流阀设定指令,

δe为升降舵偏角指令,系统输出y选为[V h]T.

2.2 输输输入入入输输输出出出线线线性性性化化化模模模型型型(Input-output lineariza-
tion model)
为了方便对高超声速飞行器控制系统的设计,采

用输入输出线性化方法来处理非线性模型. 由于式
(1)和式(2)组成的非线性系统相对阶与系统阶数相等,
因此,闭环系统没有零动态,其反馈线性化模型如
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下[11]:
V (3) = fV +∆fV + (b11 +∆b11)φc+

(b12 +∆b12) δe,

h(4) = fh +∆fh + (b21 +∆b21)φc+

(b21 +∆b22) δe,

(3)

其中: φc和δe为控制输入, fV, fh b11 b12, b21和b22具
体定义见文献[18].

记 B =

[
b11 b12
b21 b22

]
,则式(3)可重新写为[

V (3)

h(4)

]
=

[
fV
fh

]
+B

[
φc

δe

]
+

[
∆1

∆2

]
, (4)

其中∆fV, ∆fh, ∆b11, ∆b12, ∆b21和∆b22是由参数不

确定性和外界干扰产生的有界项.令∆1 = ∆fV+

∆b11δe +∆b12φc, ∆2=∆fh +∆b21δe +∆b22φc.

2.3 相相相关关关引引引理理理(Related lemmas )
引引引理理理 1[16] 考虑非线性系统ẋ = f(x, t), x ∈

Rn,如果存在连续、正定函数Vf(t)满足如下的微分不

等式:

V̇f(x) + µVf(x) + λV α
f (x) 6 0, (5)

其中: µ>0, λ>0, 0<α<1均为常数,并且x(t0) =
x0, t0为初始时刻,那么系统状态在有限时间内到达
稳定点.

引引引理理理 2[12] 对于xi ∈ Rn, i = 1, · · · , n,实数p
满足0 < p < 1,则下面的不等式成立:

(|x1|+ · · ·+ |xn|)p 6 |x1|p + · · ·+ |xn|p, (6)

x(t) = f(x(t)), x(0) = 0, f(0) = 0, x ∈ R. (7)

引引引理理理 3[17] 考虑系统 (7)存在李雅普诺夫函数
Vf(x),标量p ∈ (0, 1), α>0,且0<σ<∞,如果Vf(x)

满足微分不等式

V̇f(x) 6 −αV p
f (x) + σ, (8)

则系统为实际有限时间稳定的.

引引引理理理 4[12] 对于下面的非线性系统:

ẋ1 = x2, ẋ2 = x3, · · · , ẋn = u, (9)

如果利用如下的控制律来控制:

u =−k1sgnx1|x1|α1 − k2sgnx2|x2|α2 −
k3sgnx3|x3|α3 − · · · − knsgnxn|xn|αn ,

(10)

则由系统(9)和控制律(10)构成的闭环系统是全局有

限时间稳定的,其中: αi−1 =
αiαi+1

2αi+1 − αi

, i = 2, 3,

· · · , n, αn = α, αn+1 = 1, α ∈ (1−ε, 1), 且k1, · · · ,
kn满足Sn + knS

n−1 + · · ·+ k1 = 0,是赫尔维茨

(Hurwitz)的.
本文控制目标:实现高超声速飞行器输出速度V

和高度h能够快速稳定跟踪期望的速度指令Vd和高度

指令hd,并同时保证攻角α、俯仰角θ、俯仰角速率q保
持在一定的变的变化范围内.

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Controller design)
3.1 快快快速速速积积积分分分滑滑滑模模模控控控制制制器器器 (Fast integral sliding

mode controller)
假假假设设设 1 系统 (4)中干扰∆1(t)和∆2(t)有已知

上界, 即存在已知正常数 c1, c2满足 |∆1(t)|6c1,

|∆1(t)| 6 c2.

受文献[12]启发,为了实现系统状态在有限时间
内的快速收敛,设计两个快速积分滑模面s1和s2:

s1= ëV+ k0
w t

0
eV(l)dl +

w t

0
(k1sgn(eV(l))|eV|α1+

k2sgn(ėV(l))|ėV|α2 + k3sgn(ëV(l))|ëV|α3)dl,

s2=
...
e h+m0

w t

0
eh(l)dl +

w t

0
(m1sgn(eh(l))|eh|β1+

m2sgn(ėh(l))|ėh|β2 +m3sgn(ëh(l))|ëh|β3+

m4sgn(
...
e h(l))|

...
e h|β4)dl,

(11)
其中: k0, k1, k2, k3, α1, α2, α3, m0, m1, m2, m3, m4,
β1, β2, β3和β4为正数, eV = V − Vd, eh = h − hd;
Vd和hd分别为速度和高度参考信号.
令s = [s1 s2]

T,应用式(4),对s时间的一阶导数

整理得到

ṡ =

[
ṡ1
ṡ2

]
, (12)

ṡ1 =−
...
V d + k0eV(l) + k1sgn(eV(l)) |eV|α1 +

k2sgn(ėV(l)) |ėV|α2 + k3sgn(ëV(l)) |ëV|α3 +

b11φc + b12δe +∆1 + fV,

ṡ2 =−h(4)
d +m0eh(l) +m1sgn(eh(l)) |eh|β1 +

m2sgn(ėh(l)) |ėh|β2 +m3sgn(ëh(l)) |ëh|β3 +

m4sgn(
...
e h(l)) |

...
e h|β4+ b21φc+ b22δe+∆2+fh.

由式(12)整理得

ṡ = ν +B

([
φc

δe

])
+

[
∆1

∆2

]
, (13)

其中: ν = [ν1 ν2]
T,

ν1 =−
...
V d + k0eV(l) + k1sgn(eV(l))|eV|α1+

k2sgn(ėV(l))|ėV|α2+

k3sgn(ëV(l))|ëV|α3 + fV, (14)

ν2 =− h
(4)
d +m0eh(l) +m1sgn(eh(l))|eh|β1+
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m2sgn(ėh(l))|ėh|β2 +m3sgn(ëh(l))|ëh|β3+

m4sgn(
...
e h(l))|

...
e h|β4 + fh. (15)

设计有限时间积分滑模控制器为[
φc

δe

]
= B−1

(
−ν − ψs−

[
η1sgn s1
η2sgn s2

])
, (16)

其中: ψ > 0, ηi > ai + ci, ai > 0为正常数, i = 1, 2.

定定定理理理 1 系统干扰在满足假设1的条件下,选取
滑模面(11),闭环系统(4)在控制器(16)的作用下,系统
状态是有限时间稳定的,即速度Vd和高度hd在有限时

间内分别跟踪上期望速度和期望高度.

证证证 选取Lyapunov函数

V1f =
1

2
sTs, (17)

对V1f求导,整理可得

V̇1f = sT

(
ν +B

([
φc

δe

])
+

[
∆1

∆2

])
. (18)

将控制器(16)代入式(18)可得

V̇1f = −ψsTs− sT

[
η1sgn s1 −∆1

η2sgn s2 −∆2

]
. (19)

由假设1可知|∆i(t)| 6 ci,则式(19)可表示为

V̇1f =− ψsTs− sT

[
η1sgn s1 −∆1

η2sgn s2 −∆2

]
6

− ψsTs− η1 |s1|+ c1 |s1| −
η2 |s2|+ c2 |s2| . (20)

选取ηi > ai + ci, ai > 0, i = 1, 2,式(20)整理为

V̇1f 6 −ψsTs− a1 |s1| − a2 |s2|. (21)

令a = min{a1, a2},式(21)可整理为

V̇1f 6− ψsTs− a
(
s21 + s22

) 1
2 =

− 2ψV1f − 2
1
2aV

1
2

1f . (22)

根据引理1可知,系统轨线可在有限时间到达滑模
面,即s1 = 0, s2 = 0. 也意味着ṡ1 = 0, ṡ2 = 0. 根据
式(11),则下面式子成立:

...
eV =− k0eV(t)− k1sgn(eV(t)) |eV|α1 −

k2sgn(ėV(t)) |ėV|α2 −
k3sgn(ëV(t)) |ëV|α3 , (23)

....
e h =−m0eh(t)− (m1sgn(eh(t)) |eh|β1 −

m2sgn(ėh(t)) |ėh|β2 −

m3sgn(ëh(t)) |ëh|β3 −

m4sgn(
...
e h(t)) |

...
eh|β4). (24)

针对式(23)和式(24)利用引理4可知, eV和eh可以
在有限时间收敛到零,即V和h可以在有限时间内跟

踪上期望速度Vd和高度hd信号. 证毕.

注注注 1 在实际飞行过程中,系统干扰的不确定边界很

难预先获知,单纯的鲁棒控制对不确定上界的估计具有保守

性,导致切换项增益过大从而加剧系统抖振现象.通过设计自

适应算是根据系统的动态特性直接对控制律进行在线调整,

从而降低了系统保守性,减小了系统控制增益.

注注注 2 文献[18]给出自适应律1/β ∥s∥,当滑模动态为

非理想时没有对自适应参数值进行限制,本文提出一种具有

低通滤波器性能新型自适应法在线估计不确定的上界,并能

保证自适应参数当滑模动态为非理想时,是有界的.

3.2 抗抗抗饱饱饱和和和的的的自自自适适适应应应快快快速速速积积积分分分滑滑滑模模模控控控制制制器器器(Anti-
saturation fast adaptive integral sliding mode
controller)
执行器输入饱和是影响高超声速飞行器跟踪控制

效果的一个重要因素,甚至会导致系统不稳定. 为了
处理执行器输入饱和问题,通过引入一个新型的辅助
系统设计抗饱和的自适应快速积分终端滑模控制器.

假假假设设设 2 系统(4)中干扰∆1(t)和∆2(t)有未知上

界,即存在未知常数G1和G2,满足 |∆1(t)| 6 G1,
|∆2(t)| 6 G2. 当考虑系统输入饱和时,则系统(4)可
重写为[

V (3)

h(4)

]
=

[
∆fV +∆b11φc +∆b12δe
∆fh +∆b21φc +∆b22δe

]
+[

fV
fh

]
+B

[
φc

δe

]
=[

fV
fh

]
+B

[
sat (φc)

sat (δe)

]
+

[
∆1

∆2

]
, (25)

其中饱和函数sat(·)定义如下:

sat(·) =


umax, · > umax,

· , −umax < · < umax,

−umax, · 6 −umax,

· = φc, σe,

其中umax为执行器输入的最大值.

为了克服执行器输入饱和问题,参考文献[27],引
入新型的辅助系统设计如下:

η̇1 =


1

∥η1∥2
(|s1∆φc|+ 0.5∆φ2

c + 0.5κ2
1s

2
1)η1−

κ1η1 −∆φc − λ1sig
γ1(η1), ∥η1∥ > σ1,

0, ∥η1∥ < σ1,

(26)

η̇2 =


− 1

∥η2∥2
(|s2∆δe|+ 0.5∆δ2e + 0.5κ2

2s
2
2)η2−

κ2η2 −∆δe − λ2sig
γ2(η2), ∥η2∥ > σ2,

0, ∥η2∥ < σ2,

(27)
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其中: κ1, κ2, λ1, λ2, γ1, γ2, σ1和σ2为正的设计参数,
η1和η2为辅助系统的状态, ∆φc = sat (φc)− φc和

∆δe = sat (δe)− δe.

针对系统模型(25),引入新型辅助系统式(26)–
(27),设计了抗饱和快速自适应积分控制器(28)–(29),
其中, ψ1, ψ2, p1, p2, κ1, κ2, ς1和ς1为正常数, Ĝ1是G1

的估计值, Ĝ2是G2的估计值.[
φc

δe

]
=−B−1

(
ν + ψ1s+ ψ2

[
|s1|γ sgn s1
|s2|γ sgn s2

])
−

B−1

([
Ĝ1sgn s1
Ĝ2sgn s2

]
+

[
κ1η1
κ2η2

])
, (28)


˙̂
G1 = p1 |s1| − ς1Ĝ1,

˙̂
G2 = p2 |s2| − ς2Ĝ2.

(29)

定定定理理理 2 系统干扰在满足假设2的条件下,对系
统模型(25),选取滑模面(11),在所设计的控制器(26)–
(29)作用下,可满足以下结论:

i) 自适应增益Ĝ = [Ĝ1 Ĝ2]
T存在一个上界,也

即存在一个正的常数G∗ = [G∗
1 G∗

2]
T使得Ĝi 6 G∗

i ,
i = 1, 2;

ii) 滑模面s是实际有限时间收敛的;

iii) 速度V和高度h可在有限时间内分别跟踪上期
望速度Vd和期望高度hd.

证证证 结论i)证明,选择李雅普诺夫函数为

V2f =
1

2
sTs+

2∑
i=1

1

2pi
G̃2

i +
2∑

i=1

1

2
η2i , (30)

其中G̃i = Ĝi −Gi, i = 1, 2.

利用式(28)和式(29)对V2f求导,整理得

V̇2f 6− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1−

2∑
i=1

|si| (Ĝi −Gi) +
2∑

i=1

1

pi
G̃i̇̃Gi+

sT

([
κ1η1
κ2η2

]
+

[
∆φc

∆δe

])
+

2∑
i=1

ηiη̇i 6

− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1−

2∑
i=1

1

pi
(Ĝi −Gi)ςiĜi+

sT

([
κ1η1
κ2η2

]
+

[
∆φc

∆δe

])
+

2∑
i=1

ηiη̇i 6

− sTψ1s+
1

4

2∑
i=1

ς2iG
2
i

pi (ςi − 1)
+

sT

([
κ1η1
κ2η2

]
+

[
∆φc

∆δe

])
+

2∑
i=1

ηiη̇i. (31)

将式(26)和式(27)代入(31)整理可得

V̇2f 6− sTψ1s+
1

4

2∑
i=1

ς2iG
2
i

pi (ςi − 1)
+

2∑
i=1

ηi (−κiηi − λisig
γi (ηi))−

2∑
i=1

1

2
κ2
i s

2
i + s1∆φc − |s1∆φc|+

s2∆δe − |s2∆δe|+ κ1s1η1−
∆φcη1 + κ2s2η2 −∆δeη2−
1

2
∆φ2

c −
1

2
∆δ2e . (32)

根据
s1∆φc − |s1∆φc| 6 0, s2∆δe − |s2∆δe| 6 0,

κ1s1η1 − η1∆φc 6
1

2
κ2
1s

2
1 + η21 +

1

2
∆φ2

c ,

κ2s2η2 − η2∆δe 6
1

2
κ2
2s

2
2 + η22 +

1

2
∆δ2e ,

(33)
将式(33)代入式(32)可得

V̇2f 6− sTψ1s−
2∑

i=1

(κi − 1) η2i+

1

4

2∑
i=1

ς2iG
2
i

pi (ςi − 1)
6

− χV2 +
1

4

2∑
i=1

ς2iG
2
i

pi (ςi − 1)
, (34)

其中χ= min
16i62

{2ψ1, 2, 2(κi−1)}, σ=
1

4

2∑
i=1

ς2iG
2
i

pi(ςi−1)

为有界值,由文献[22]可知,自适应增益估计值Ĝ是有
界的,即存在一个正常数G∗

i ,且满足Ĝi 6 G∗
i即完成

结论i)的证明. 至此i)得证. 选取李雅普诺夫函数

V3f =
1

2
sTs+

2∑
i=1

1

2
η2i +

1

2

2∑
i=1

1

λipi
(Ĝi −G∗

i )
2.

(35)
利用式(28)和式(29)对V3f求导,整理可得

V̇3f 6− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1 −
2∑

i=1

|si|G∗
i−

2∑
i=1

|si|(Ĝi −Gi) +
2∑

i=1

|si|G∗
i+

2∑
i=1

1

λipi
(Ĝi −G∗

i )(pi|si| − ςiĜi)+

sT

([
∆φc

∆δe

]
+

[
κ1η1
κ2η2

])
+

2∑
i=1

ηiη̇i 6

− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1 +
2∑

i=1

ηiη̇i+

2∑
i=1

(Ĝi −G∗
i )(−|si|+

1

λipi
(pi|si| − ςiĜi))+

2∑
i=1

|si|(Gi −G∗
i ) + sT

([
∆φc

∆δe

]
+

[
κ1η1
κ2η2

])
.

(36)
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根据结论 i)可知,存在正常数G∗
i > 0使得Ĝi −

G∗
i 6 0,则V̇3f的表达式可重新写为

V̇3f 6− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1−

2∑
i=1

|si|(G∗
i −Gi)−

2∑
i=1

(G∗
i − Ĝi)(−|si|+

1

λipi
(pi|si| − ςiĜi))+

sT

([
∆φc

∆δe

]
+

[
κ1η1
κ2η2

])
+

2∑
i=1

ηiη̇i. (37)

将式(26)和式(27)代入式(37)整理可得

V̇3f 6− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1−

2∑
i=1

|si|(G∗
i −Gi)−

2∑
i=1

1

2
κ2
i s

2
i−

2∑
i=1

(G∗
i − Ĝi)(−|si|+

1

λipi
(pi|si| − ςiĜi))+

2∑
i=1

ηi(−kiηi − λisig
γi(ηi)) + s1∆φc−

|s1∆φc|+ s2∆δe − |s2∆δe|+ κ1s1η1−
∆φcη1 + κ2s2η2 −∆δeη2+

1

2
∆φ2

c +
1

2
∆δ2e . (38)

根据

s1∆φc − |s1∆φc| 6 0,

s2∆δe − |s2∆δe| 6 0,

κ1s1η1 − η1∆φc 6
1

2
κ2
1s

2
1 + η21 +

1

2
∆φ2

c ,

κ2s2η2 − η2∆δe 6
1

2
κ2
2s

2
2 + η22 +

1

2
∆δ2e .

(39)

将式(39)代入式(38)可得

V̇3f 6− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1−

2∑
i=1

(G∗
i − Ĝi)(−|si|+

1

λipi
(pi|si| − ςiĜi))−

2∑
i=1

(κi − 1)η2i −
2∑

i=1

λiηisig
γi(ηi)−

2∑
i=1

|si|(G∗
i −Gi) 6

− sTψ1s− ψ2

2∑
i=1

|si|γ+1−

2∑
i=1

|si|(G∗
i −Gi)−

2∑
i=1

(κi − 1)η2i−

2∑
i=1

(G∗
i − Ĝi)(−|si|+

1

λipi
(pi|si| − ςiĜi)).

(40)

总存在常数G∗与λ,满足Ĝi > Gi及λ < 1,使得

G∗
i − Gi > 0, G∗

i − Ĝi > 0,则式(40)可写为

V̇3f 6 −ΠV 1/2
3f +∇, (41)

其中, ∇ = −
2∑

i=1

1

λipi
((Ĝi −

G∗
i

2
)2 − (G∗

i )
2

4
),

Π = min
16i62


√
2

2∑
i=1

(G∗
i −Gi),

(−|sT|+ 1

λ
|s|)

√
2λ,

2(κi − 1)


根据引理3可知,滑模变量s1, s2及其导数为实际

有限时间收敛. 至此ii)得证. 由结论ii)可知,系统轨线
在有限时间到达滑模面,即s1 = 0, s2 = 0, ṡ1 = 0和

ṡ2 = 0的证明方法与定理1相似,在根据引理4可得,
和可以在有限时间收敛到零,即V和h在有限时间内
跟踪上期望速度Vd和高度hd信号.至此 iii)得证.
证毕.

注注注 3 与定理1相比,由于定理2在控制器中引入自适

应律(29),因此控制器(28)不需要未知总干扰的上界信息,能

够克服在控制器(16)所描述的问题.

注注注 4 与文献[19]相比,本文所设计控制器(16)和控制

器(28)能够实现有限时间收敛. 当滑动模态非理想时,由于在

第二个控制器(28)中采用了具有低通性能的自适应算法,因

此,自适应参数具有有界性.

注注注 5 在设计的控制器(16)和(28)中含有符号函数,由
于高超声速飞行器控制系统的控制量切换不可能瞬时完成,
因此容易造成抖振,但符号函数的控制增益选得越大,收敛速
度越快,引起系统抖振现象越剧烈,为了削弱抖动,可以对控
制器(16)和(18)中的非连续开关函数进行光滑处理,通常用一
个饱和函数代替符号函数. 对快速积分滑模控制器(16)和抗
饱和快速自适应积分滑模控制器(28)利用饱和函数式(42)代
替符号函数.

sat(si) =


1, si > ∆, i = 1, 2,

ksi, |si| 6 ∆, i = 1, 2,

−1, si < −∆, i = 1, 2,

(42)

其中∆为边界层厚度.因此快速积分模控制器(16)和抗饱和的
快速自适应积分滑模控制器(28)分别可改变为[

φc

δe

]
=B−1

(
−ν − ψs−

[
η1sat(s1)

η2sat(s2)

])
, (43)[

φc

δe

]
=B−1

(
−ν − ψ1s− ψ2

[
|s1|γ sgn s1
|s2|γ sgn s2

])
+

B−1

(
−

[
Ĝ1sat(s1)

Ĝ2sat(s2)

]
+

[
κ1η1

κ2η2

])
. (44)

4 仿仿仿真真真(Simulations)
以高超声速飞行器巡航纵向非线性运动方程(1)为

仿真对象,用来验证控制策略的有效性. 文献[12]高
超声速飞行器参数和飞行环境参数见表1,空气动力
学系数取值见表2.
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表 1 飞行器参数和飞行环境参数
Table 1 The parameters of hypersonic aircrafts

and flight environment

物理量 符号 取值

质量/ kg m 1.378× 105

转动变量/ (kg ·m−2) Iyy 9.5× 106

参考面积/ m2 S 335.2
平均气动弦长/ m c̄ 24.384
地球半径/ m RE 6.371004× 106

引力常数/ (m3 ·s−3) µ 3.9802× 1014

高度/ m h 33528
速度/ (m ·s−1) V 4590.288
大气密度/ (kg ·m−3) ρ 0.0125368

表 2 空气动力学系数取值
Table 2 The parameters of hypersonic aircrafts and

flight environment

符号 取值 符号 取值

Cα
L 0.6203 C0

Mα 5.3261 ×10−6

Cβ
Tl 0.02576 Cα2

Mq −6.79

C0
TM 0.0224 Cα

Mq 0.3015

Cβ
TM 0.00336 C0

Mq −0.2289

Cα2

Mα −0.035 Cδe
M 0.0292

Cα
Mα 0.036617

在上述给出的高超声速飞行器模型的基本参数下,
求出高超声速飞行器的一组平衡工作点. 仿真初值设
置为x(0)= [4590.3, 33528, 0.0334, 0.0334, 0, 0.1802,
0]T,在仿真过程中,模型参数不确定性考虑如下:

m = m0 (1 + ∆m) , Iyy = I0 (1 + ∆Iyy) ,

S = S0 (1 + ∆S) , c = c0 (1 + ∆c) ,

ce = ce0 (1 + ∆ce0) , ρ = ρ0 (1 + ∆ρ) ,

|∆m| 6 0.05, |∆Iyy| 6 0.05, |∆S| 6 0.05,

|∆c| 6 0.05, |∆ρ| 6 0.05, |∆ce| 6 0.05,

其中: m0, I0, S0, c0, ce0, ρ0为对应的标称值, ∆j(j =
m, Iyy, c, ce, ρ, S)为参数不确定性.
气动参数的不确定性考虑如下[28]:

CL = C∗
L (1 + Uft + UV) ,

CD = C∗
D (1 + UfD + UV) ,

CT = C∗
T (1 + UfT + UV) ,

CM = C∗
M (1 + UfM + UV) ,

其中: C∗
i (i = L,D, T,M)为标称值, Uf和UV分别为

空气参数不确定性的固定部分和时变部分. 其取值分
别为: Uft=−20%, UfD = 20%, UfT = −20%, UfM =

20%和UV = 0.2 sin(0.1t).

为验证高超声速飞行器控制策略的有效性,考虑
如下两种不确定性:

Case 1 模型参数不确定 ∆j = 5%和外界干扰
d1(t) = 0.002 sin(0.2t), d2(t) = 0.001 sin(0.2t).

Case 2 模型参数不确定 ∆j = 10%和外界干扰
d1(t) = sin(0.2t), d2(t) = 0.1 sin(0.2t).

4.1 快快快速速速积积积分分分滑滑滑模模模控控控制制制器器器仿仿仿真真真分分分析析析(The simu-
lation analysis of the adaptive integral sliding
mode controller)
为了验证所设计高超声速飞行器控制策略(16)有

效性,分别对以下两种参考信号进行仿真,并且每种
情况又考虑两种不确定性Case1和Case2.
情情情况况况1 高超声速飞行器期望速度指令为 Vd =

4670.3 m/s, ∆V = 80 m/s,期望高度指令为 hd =

35028 m, ∆h = 1500 m.
情情情况况况2 高超声速飞行器期望速度指令为 Vd =

4670.3 m/s, ∆V = (80 + 2t) m/s,期望高度指令为hd

= 35028 m, ∆h = (1500 + t2) m.
1) 对于情况1,其控制增益与控制参数见表3,其

仿真结果如图1所示.

表 3 控制器参数、控制器增益设置
Table 3 The set of the parameters of controllers

增益 取值 增益 取值 增益 取值 增益 取值

k0 0.25 α1 0.45 m0 0.525 β1 0.7
k1 0.2 α2 0.25 m1 0.524 β2 0.09
k2 0.45 α3 0.7 m2 0.31 β3 0.75
k3 0.4 m3 1.65 β4 0.93
ψ 1.1 m4 3.1

(a) 速度参考指令跟踪曲线

(b) 高度参考指令跟踪曲线
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(c) 控制输入φc, δe曲线

(d) α, θ和q的曲线

(e) 滑模面曲线

图 1 快速积分滑模控制器对情况1响应曲线
Fig. 1 The response curve of the fast integral sliding mode

controller to the situation 1

图1(a)为速度参考指令Vd、速度V跟踪曲线;
图1(b)为高度参考指令hd、高度踪曲线,从图(a)–(b)
仿真结果可知,当存在外界干扰,模型参数不确定性
和空气参数不确定性时,高超声速飞行器在快速积分
滑模控制器(16)作用下能够实现对输出参考指令快速

稳定跟踪,且跟踪误差较小. 图1(c)为高超声速飞行器
控制输入曲线,从仿真结果可得出控制输入曲线平滑.
图1(d)为高超声速飞行器其它状态量的时间变化曲
线,从仿真曲线可看出,攻角α、俯仰角θ和俯仰角速
率q经过较短暂态过程后趋于稳态值.图1(e)为滑模面
曲线,从仿真结果可以得出,尽管存在外界干扰,模型
参数不确定性和空气参数不确定性,滑模面曲线平滑
收敛到零.

2) 对于情况2,其控制增益与控制参数见表3,其
仿真结果如图2所示.

(a) 速度参考指令跟踪曲线

(b) 高度参考指令跟踪曲线

(c) 控制输入φc, δe曲线
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(d) α, θ和q的曲线

(e) 滑模面曲线

图 2 快速积分滑模控制器对情况2响应曲线
Fig. 2 The response curve of the fast integral sliding mode

controller to the situation 2

图2(a)–(d)分别给出了高超声速飞行器在时变参
考信号下的速度、高度、控制输入及其它状态变量变

化曲线.对仿真结果的分析,与情况1类似,重点对两
种情况不同之处进行分析.从图2(a)–(b),可以看出,
当对参考信号为时变信号时,控制器(16)能够同样实
现对飞行器高度、速度稳定跟踪,从误差曲线可知,情
况2比情况1稍微大一些,但是仍然能够满足跟踪性能
要求. 图2(c)与情况1相比,控制输入幅值稍微变大,
但经过较短的时间后,趋于稳定值,图2(d)与情况1相
比,只有俯仰角速率在开始阶段出现不稳定瞬态响应,
但在很短时间内调整到稳态值.图2(e)与情况1相比,
滑模面在开始阶段抖振现象,但在较短时间内平
稳、光滑、快速地收敛到零. 可见,两种不同的干扰的
情形下,所设计的控制策略能够对定常信号或时变信
号进行有效跟踪,表明具有较强的鲁棒性.

4.2 抗抗抗饱饱饱和和和自自自适适适应应应快快快速速速积积积分分分滑滑滑模模模控控控制制制器器器仿仿仿真真真分分分析析析

(The simulation analysis of the anti-saturation
adaptive integral sliding mode controller)

对以下两种参考信号进行研究分析:

情情情况况况1 高超声速飞行器期望速度指令为 Vd =

4670.3 m/s, ∆V = 80 m/s,期望高度指令为 hd =

35028 m, ∆h = 1500 m.

情情情况况况2 高超声速飞行器期望速度指令为 Vd =

4670.3 m/s, ∆V采用分段函数,期望高度指令为
hd = 35028 m, ∆h = (1500 + t2) m.

∆V =

(100 + 10t2) m/s, t 6 10,

−50 m/s, t > 10.

1) 对于情况1,其控制增益与控制参数见表4,其
仿真结果如图3所示.

表 4 控制器参数、控制器增益设置
Table 4 The set of the parameters of controllers

增益 取值 增益 取值 增益 取值 增益 取值

k0 0.2 α1 0.45 m0 0.525 β1 0.75

k1 0.2 α2 0.2 m1 0.524 β2 0.094

k2 0.56 α3 0.75 m2 0.31 β3 0.7

k3 0.3 ς1 1.5 m3 1.65 β4 0.94

ψ 1.3 κ1 0.5 m4 2.1 p2 0.2

ψ1 1.3 λ1 0.7 κ2 0.5 ς2 1.2

ψ2 1.2 γ1 0.7 λ2 0.8 σ2 0.01

p1 0.1 σ1 0.01 γ2 0.7

(a) 速度参考指令跟踪曲线

(b) 高度参考指令跟踪曲线
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(c) 控制输入φc, δe曲线

(d) α, θ和q的曲线

(e) 自适应参数G1, G2的曲线

(f) 滑模面曲线

图 3 抗饱和自适应滑模控制器对情况1响应曲线
Fig. 3 The response curves of the anti-saturation adaptive

sliding mode controller to the situation 1

图3(a)–(d)分别给出了高超声速飞行器在定常参
考信号下的速度、高度、控制输入及其它状态变量变

化曲线.表明在抗饱和的快速自适应积分滑模控制器
(44)作用下能够获得满意的跟踪性能.图3(c)表示控
制输入变化曲线,从图中可以看出控制力幅值满足控
制受限的要求,且输入曲线平滑抖振较小. 从图3(d)为
高超声速飞行器其它状态量的变化曲线,在较短的时
间内趋于其稳态值.从图3(e)自适应增益G1, G2在较

短时间内调整到稳态值.图3(f)给出了滑模面曲线,可
见滑模面曲线能够收敛到零.

2) 对于情况2,控制参数情况1相同,其仿真结果
如图4所示. 图4(a)–(e)分别给出了高超声速飞行器对
时变参考信号下的速度、高度、控制输入及其它状态

变量变化曲线.与情况1相比,从图4(a)–(b)跟踪曲线
上可知,跟踪误差变大,但能够满足实际跟踪性能需
求. 从图4(c)可以看出其控制幅值比情况1稍微大点,
但控制幅值满足控制受限的要求. 从图4(e)可知,自适
应增益通过在线估计不确定上界,实现控制增益在线
调整且在很短时间内调整到稳态值.从图4(f)滑模面
的幅值比情况1稍微大点,但能够快速稳定收敛到零.
表明所设计抗饱和快速自适应积分滑模控制器(44)具
有较强的鲁棒性.

(a) 速度参考指令跟踪曲线
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(b) 高度参考指令跟踪曲线

(c) 控制输入φc, δe曲线

(d) α, θ和q的曲线

(e) 自适应参数G1, G2的曲线

(f) 滑模面曲线

图 4 抗饱和自适应滑模控制器对情况2响应曲线
Fig. 4 The response curve of the anti-saturation adaptive

sliding mode controller to the situation 2

5 结结结论论论(Conclusions)
本文利用积分滑模控制理论及自适应方法对高超

声速飞行器有限时间跟踪问题进行研究分析.主要结
论如下:

1) 针对高超声速飞行器反馈线性化模型,基于快
速积分滑模理论,设计了两个有限时间滑模控制器,
能够保证输出速度V和高度h在有限时间内分别跟踪

上期望速度Vd和高度信号hd,并满足跟踪性能.

2) 针对无输入受限和外界干扰存在已知上界的
情形,设计了快速积分滑模控制器,保证了系统滑模
面为有限时间稳定的. 为进一步解决输入饱和问题,
引入新型辅助系统,设计了抗饱和的快速自适应积分
滑模控制器,满足高超声速飞行器执行器物理受限的
要求. 同时保证了系统滑模面为有限时间稳定的.

3) 通过对定常跟踪信号和时变跟踪信号进行数
字仿真,从仿真结果验证了所计两个控制器有效性和
强的鲁棒性.
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